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OZET

Gelisen teknolojiyle birlikte hava araglarinda kullanilan malzemeler ve iiretim yontemleri
de ¢esitlenmekte ve artmaktadir. ilk ugaklarin yapilmaya baslandig1 yillarda ahsabin yerini
giinlimiizde kompozit malzemeler, 3D yaziciyla iiretilmis parcalar ve entegre yapilar
almistir. Yeni nesil malzeme ve iiretim teknolojileri sayesinde ¢cok daha hafif ve dayanikl
hava araclar1 dretilebilmektedir. Bu tez ¢alismasi kapsaminda yeni nesil iiretim
teknolojilerinden biri olan entegre yapilar kullanilarak bir ug¢ak kanadinin iist panelinin
tasarimi1 yapilmistir. Ugak kanadi, iizerine gelen yiikleme sebebiyle alt ve iist panelde ¢ekme
ve basma yiiklemesine maruz kalmaktadir. Bu c¢alismada iist kabuk tasarimi
belirlendiginden, basma yiiklemesi altinda tasarim ve analiz gergeklestirilmistir. Calismanin
ana amaci farkl giiclendirici eleman geometrilerinin panel burkulma performansina etkisini
aragtirmak ve ayn1 agirlikta en fazla yiik tasima kapasitesine sahip paneli belirlemektir. Panel
burkulma performansinin belirlenmesi, yiikk tagima kapasitesi ve agirlik avantajlarinin
yaninda entegre panellerin montaj siiresini kisaltma, baglayici sayisini azaltma, aerodinamik
yiizeyde piirlizsiiz yilizey saglama ve potansiyel g¢atlak baslangic noktalarinin sayisini
azaltma yoOnlerinden de katki saglamaktadir. Calisma kapsaminda dort farkli entegre
giiclendirilmis panel ve bir sonradan birlestirilmis panel tasarimi yapilarak
karsilagtirilmistir.  Calisma sonucunda elde edilen veriler, ucak yapilarinda bagka
yiiklemesine maruz kalan ve kritik yiikleme kosulu burkulma olan paneller i¢in agirlik,
montaj siliresi ve maliyet agisindan etkin tasarimlara yon verebilecektir.
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ABSTRACT

Materials and manufacturing methods used in aerospace industry have been improved in
recent years because of huge technological developments. Wood was the first material
utilized in aircraft manufacturing, but currently integrated structures, additive manufacturing
and composite materials are used. Through these new generation materials and
manufacturing methods lighter and stronger aircraft structures can be designed and
manufactured. In this work, by using the panel method, one of the new generation
manufacturing methods, an aircraft wing panel was designed. The main purpose of this work
is to investigate effects of different stiffener geometry and panel structures in terms of
buckling performance. Improved buckling performance benefits the aerospace industry by
decreasing the number of parts. This method also helps reduce the manufacturing time,
number of fasteners and fastener holes, potential crack start points and access requirements
for the assembly process. Four different geometries of integrally-stiffened panel and one
build-up panel are designed and compared in this work. The weight, assembly and cost-
effective designs can be carried out on panels subject to compressive loading, especially
upper wing panels, by using results of this work.
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SIMGELER VE KISALTMALAR

Xiv

Bu calismada kullanilmis simgeler ve kisaltmalar, aciklamalar1 ile birlikte asagida

sunulmustur.

Simgeler

O'maks

Okr

Weffdes
Weffser

Wefftoplam

Kisaltmalar

CAD
FAA
FEM
MMPDS

Aciklamalar

Giiglendirici eleman araligi (milimetre)

Plastisite indirgeme katsayis1

Poisson orani

Kabuktaki en yiiksek gerilme degeri

Kabuk basma burkulma dayanimi

Ozdeger

Atalet momenti (mm?*)

Panelin boyu

Panelin efektif boyu

Donme yarigapi

Kesitin bolgesel burkulma yiikii
Jhonson-Euler Yiikii

Cekme akma dayanimi

Iki ucu destekli panel igin efektif boy
Bir ucu serbest panel i¢in efektif boy

Panelin toplam efektif boyu

Aciklamalar

Bilgisayar Destekli Cizim
Federal Havacilik Idaresi

Sonlu Elemanlar Modeli

Metalik Malzeme Ozellikleri Gelistirme ve Standartlastirma






1. GIRIS

Gliniimiizde artan teknolojiyle hava araglarinda kullanilan malzemeler ve iiretim metotlari
da gelismektedir. Ucaklarin {iretildigi ilk yillarda tahta kullanimindan baglayan
malzemelerin yerine giiniimiizde entegre yapilar, eklemeli imalatla iiretilen 3D pargalar ve
kompozit malzemeler kullanilarak ¢ok daha hafif ve dayanikli ugaklar yapilabilmekte ve ¢ok

daha genis bir tasarim 6zgiirliigiine sahip olunmaktadir.

Ugak yapilart uzun yillardan beri farkli pargalarin sac metal veya talasli imalatla tiretilip bir
baglayict yardimiyla birlestirilmesiyle olusturulmaktadir. Bu pratik goriinse de birgok
zorlugu ve dezavantaji beraberinde getirmektedir. Uzun montaj siireleri, baglayici i¢in acilan
deliklerin yap1 {izerinde piirliz yaratmasi, potansiyel catlak olusumu ve pargalarin
birlestirilmesi i¢in gerekli erisim ihtiyaci gibi bir¢ok zorlugu ve dezavantaji beraberinde
getirmektedir. Teknolojiyle birlikte havacilik endiistrisi olabildigince parga sayisini

azaltarak bu problemlerin 6niine gegmeye calismaktadir.

Bu calismada giiniimiiz yeni nesil iiretim teknolojilerinden biri olan entegre gii¢lendirilmis
panel metoduyla ucak kanat kabuk tasarimi yapilmistir. Yari-monokok yapida olan ve
tizerinde gliglendirici elemanlardan olusan kanat kabugunun talash imalatla giliglendirici
elemanlar iizerinde entegre olarak birakilarak tasarim yapilmistir. Boylece panelin mevut
yiikklere dayanimli fakat daha hafif ve daha kisa silirede montaj edilebilir olmasi

amaclanmustir.

Literatiir Arastirmasi

Ozellikle son yillarda havacilik ve uzay yapilarinda kompozit malzemeler genis kullanim
alan1 bulmaktadir. Bununla birlikte tasarim metotlariyla analiz metotlarinin dogrulanmis
olmas1 ve birgok test verisiyle dogrulanmis analiz araglart gibi avantajlarindan dolayi
giiclendirilmis panel yapilarinda aliiminyum malzeme kullanimi tercih edilmetedir. Bu

yapilar ince olmalarindan dolay1 burkulmaya meyilli olmaktadirlar.

Kabuk ve giiclendirme elemanlarindan olusan yapilar, boyut ve katilik o6zellikleriyle

baglantili olarak cesitli burkulma ozellikleri gostermektedir. Bolgesel burkulma veya



giiclendirici elemanlar aras1 kabuk burkulmasi hava araglarindaki birincil yapilarda en sik

gozlemlenen durumlardandir (Resim 1.1).

Giglendirici Elemanlar Aras1 Kabuk
Burkulmasi

Resim 1.1. Ugaklarda gii¢lendirici elemanlar aras1 kabuk burkulmasina 6rnek [1]

Kabuk burkulduktan sonra panel burkulma sonrasi faza gegmektedir. Bu fazda kabuklar
izerindeki yiik, kabuklarin burkulmasindan sonra gii¢lendirici elemanlar iizerine dagilmakta
ve panel bu sayede bir miktar daha yiik tasiyabilmektedir. Ozellikle ugak yapilarinda daha
hafif yapilar tasarlayabilmek i¢in burkulma sonrasi yiik tasima kapasiteleri detaylica
incelenmektedir. Bu yilizden tasarim asamasindan itibaren bozulma kriterleri arasinda

burkulma sonrasi yiik tasima kapasiteleri belirlenmeye calisilmaktadir.

Bu calisma kapsaminda panellerin burkulma davraniglar1 incelenecektir. Bu bdoliimde
entegre giiclendirilmis panellerle ilgili literatiirde yapilmis galismalar ele alinmus, 6zellikle
havacilik sanayinde agirliga oranla yiiksek mukavemet, daha kisa iiretim ve montaj gibi
ozelliklerinden dolay1 kullanim1 artmakta olan bu yapilar i¢in yapilan ¢alismalarin bir kismi

asagida 6zetlenmistir.



Havacilik alanindaki en 6dnemli sirketlerden biri olan NASA’nin yaptigi ¢calismada toplam
parga sayisi ve maliyet analizi yapilmistir. Ornek calisma olarak Boeing B-747 yolcu
ucaginin kanadi alinarak yapilan ¢alismada 78 parcalik bir montaj entegre gii¢lendirilmis
panellerle tekrar tasarlanarak 7 pargaya distirilmis ve agirlikta %58’lik bir azalma
saglanmistir [2]. Bu ¢alismada agirlik azalisinin yaninda parca sayisindaki yiiksek azalig

sayesinde toplam montaj siiresinde de kisalma olmustur.

Murphy ve arkadaglar1 2016 yilinda yaptiklari ¢calismada panele eklenen kii¢iik burkulma
onleyici elemanlarin panelin burkulma performansina etkisini incelemistir. Resim 1.2’de
boyutlari verilen 4 farkli numuneyi test ederek burkulma dayanimlarini karsilagtirmiglardir.
Numuneler 1500 N/mm tasarim yiiklemesine dayanacak sekilde boyutlandirilmis
numunelerden burkulma nleyici elemanlarin eklendigi panellerin %11,1 daha hafif ¢iktig1
gozlemlenmistir. Baglangic degeri olarak alinan tasarim yiikii artik¢a elde edilen hafifleme

miktariin %18,4’lere kadar arttig1 gézlemlenmistir [3-7].



9.5 A [ = A

Numune B ~ Numune D

Resim 1.2. Burkulma onleyici elemanlarin panelin burkulma performansina etkisinin
arastirildigr numunelerin boyutlari [3]

Bu ¢alismada burkulma karakteristigi olarak geleneksel panellere gére daha i1y1 olan entegre
giiclendirilmis panellerin, ekstra elemanlar eklenerek bu performanslarinin daha da

artirllabilecegi gosterilmistir.

Farley, secilen giiclendirme elemanlarinin Al 7075 alagimindan bir panelin bolgesel
burkulma ve burkulma sonrasi karakteristiklerini incelemistir. Panele bolgesel olarak
eklenen ve toplam agirhigr %2 ile %5 artiran bu elemanlarin panelin toplam burkulma

performansina %23 ile %68 oraninda katki sagladigini gostermistir [8].



NASA’nin “Integral Airframe Structures” programiyla yiikse hizli isleme yontemlerinin
havacilik uygulamalarina uygun olup olmadig1 arastirllmigtir. Program kapsaminda ayni
yapisal performans ve agirlikta geleneksel yontemlerle birlestirilmis panelle entegre
giiclendirilmis paneller iiretilmis ve test edilmistir. Yapilan karsilastirma sonucu yiiksek
hizli islemeyle iiretilmis entegre giiglendirilmis paneller geleneksel yontemle birlestirilmis

panellere gore %61 daha az maliyetli olmustur [2].

Per¢inli veya yapistirilarak birlestirilmis panellerde, birlestirilen giiglendirme elemanlari
ayn1 zamanda yapidaki ¢atlagin ilerlemesini kisitlayan elemanlar olarak gérev almaktadirlar.
Per¢inli yapilardaki pergin delikleri potansiyel ¢atlak baglama yerleri olmasina ragmen ayni
zamanda catlak durdurucu olarak da ¢alismaktadirlar. Entegre yapilarda bu sekilde davranan
dogal ¢atlak durdurucu elemanlar olmadigindan yapida olusan bir yorulma ¢atlagi ¢cok hizli
bir sekilde ilerlemektedir. Entegre yapilara bu sebeple kiigiik giiglendirme elemanlar
eklenerek ¢atlagin ilerleme hizini diisiirme amaglanmaktadir [9]. Ehrstrom ve arkadaslart Al
2027 alasimi panele kiigiik bolgesel giiclendirme elemanlar1 ekleyerek yorulma catlaginin

ilerleme hizini ciddi 6lgiide azaltmiglardir [10].

Campbell ve arkadaslar1 yaptiklar1 ¢aligmada geometrik hatalarin, panelin basma yiikleri
altindaki analizine ne kadar etki yaptigini aragtirmiglardir. Panellere ¢esitli hatalar ekleyerek
yapilan analiz ve testler gergeklestirmislerdir. Sonug¢ olarak yapida bulunan geometrik
hatalarin bliylik bir etki gostermedigini gozlemlemislerdir. Sonlu elemanlar yontemi,
testlerin ortalama bozulma yiiklemesini %8 fazla tahmin ederek giivenli bolgede kalmigtir
[11].

Hu ve Jiang gii¢lendirilmis panellerin analiz metotlarinin test ile dogrulanmasi konusunda
calismiglardir. Dogrusal olmayan birgok analiz yaparak gii¢lendirilmis panellerin burkulma
yiliklemesi altindaki davraniglarii tahmin etmeye calismislar ve bunlar1 da yaptiklar
testlerle dogrulamiglardir (Resim 1.3). Tam boyutlu yapisal testlerin maliyetli ve uzun bir
slire¢ olmasindan dolay1 bir¢ok fiiretici kullandig1 analiz metotlarin test ile dogruladiktan
sonra bu metotlarla teste ihtiyag duymadan iiretim yapabilmektedir. Bu c¢alismanin
sonucunda da sonlu elemanlar yontemi ve yapisal test sonucglar1 arasinda kabul edilebilir

seviyede kiigiik farklar ¢ikmistir [12].



Resim 1.3. Hu ve Jiang i yaptigi sonlu elemanlar yaklagimi ve yapisal test sonucu ¢ikan
deformasyonun benzerligi [12]

Weimin ve arkadaslar1 egimli paneller arasinda burkulma davranislari igin karsilastirma
yapmuglardir. Geleneksel yontemlerle birlestirilmis egimli giiclendirilmis panel ve egimli
entegre giiclendirilmis panel yapilar1 sonlu elemanlar yontemiyle analiz edilmis ve daha
sonra test ile dogrulanmistir. Yapilan karsilastirma sonucu entegre panelin yiik tagima

kapasitesi geleneksel panele gore %18,4 daha fazladir [13-16].

Quinn ve arkadaglari [17] yaptiklari ¢alismalarinda kiigiik gii¢lendirme elemanlar1 eklenmis
ve eklenmemis entegre panelin burkulma davranislarini karsilastirmislardir (Resim 1.4).
Panel davraniglar1 basma yiikleri altinda analiz edilmis ve bu analiz sonuglari test ile

dogrulanmistir. Kiigiik giiclendirme elemanlar1 eklenmis entegre panelin ilk burkulma



performansinin ayni agirliga sahip diger panele gore %87,2 arttig1 gosterilmistir. Yine ayni

panel burkulma sonrasi davranista da %17,7 daha iyi performans sergilemistir (Cizelge 1.1).

2.8 167

1128

1

NG V/,/

Resim 1.4. Makalede kullanilan Test Numune Geometrileri [17]

Cizelge 1.1. Deneysel ve Hesaplamali Panellerin Cokme ve Burkulma Yiikleri [17]

Numune A Numune_ B
Nihai Panel Nihai Panel
Ik Burkulma |Coékme Yiikii Ik Burkulma |Coékme Yiikii
Yiki (kKN) (KN) Yiki (kN) (KN)
Deneysel Data | 74,5 216,6 140,2 255
Olgiilen Kusur | 78,2 2121 1445 2426
Ozdeger-Mod
Kusuru 52,8 2117 138 250,9







2. UCAK YAPILARI VE BOZULMA KRITERLERI

2.1. Kanat Yapisal Elemanlari

Ugak yapilari dort ana elemandan olusmaktadir (Sekil 2.1).

1. Kabuk (Skin)

2. Kiris (Spar)

3. Boylamsal Kirisler (Stringer)
4. Enlemsel Kaburga (Rib)

Kabuk
(Cover Skin)

Enlemsel Kaburga

Boylamsal Ana (Transverse Rib)
Kiris Plakasi

(Spar Web)

Boylamsal Kirig N
{Longitudinal Stringers) Boylamsal Ana Kirig
(Spar Cap)

Sekil 2.1. Kanat igerisindeki yapisal elemanlar [18]

Kanadin gorevi, bu yapisal elemanlar yardimiyla ucak iizerine gelen manevra yiiklerini
karsilamak ve ucaga gerekli kaldirma kuvvetini vermektir. Ugagin ugmasi ve manevra
yapmasi sirasinda maruz kaldig1 yiiklere kanadin dayanmasi gerekmektedir. Kanat, farkl
manevralarda, yapilan manevranin keskinligine gore artan “g” kuvveti olarak isimlendirilen
ivmelere maruz kalmaktadir. Ugagin ilk tasarim asamalarinda bir performans kriteri olarak
belirlenen bu ivmelenme kuvvetine bagli olarak yapisal elemanlar boyutlandirilmaktadir.
Ugak tizerine etkiyen yiiklere gore temel kanat yapisi belirlendikten sonra en az iiretim

problemi yaratacak sekilde yeterli sertlik, dayanim ve hafiflikte yap1 boyutlandirilmaya

baslanmaktadir [6]. Kanat, iizerinde ayrica inis takimi baglant1 yiikleri, yakit basinci (statik
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ve dinamik), kanat hiicum ve firar kenar1 yiikleri, motor agirliklar1 gibi ikincil yiiklere de

maruz kalmaktadir.

Ugak yapilarinin giiniimiizde en ¢ok tercih edilen metodu yari-monokok yapisidir. Yari-
monokok yapilar ince bir kabugun icten boylamsal kiris ve enlemsel kaburgalarla
giiclendirilerek olusturulur. Bu yapilarla hem kabuk tizerine gelen yiikler karsilanmakta hem

de kanat yapisinin aerodinamik sekli korunmaktadir.

2.1.1. Kabuk

Kabuk elemant, kanad1 olusturan yapisal elemanlar1 disaridan saran ve kanadin aerodinamik
seklini koruyan panellerdir. Kanat iizerindeki egilme momenti {ist kabukta basma, alt
kabukta ¢ekme yiiklemesine neden olmaktadir. Bu alt ve iist kabugu tasarim, analiz ve
malzeme se¢imi gibi ¢esitli konularda farklilagtirmaktadir. Kanadin alt ve iist kabugunda
meydana gelen farkli tipteki yliklemelerden dolay: iist kabuk burkulma, alt kabuk ise
yorulma dayanimi tarafindan boyutlandirilmaktadir. Kanat icerisindeki ekipman, boru veya
yakit gibi elemanlara bakim veya montaj sebebiyle gerekli olan erisimler g¢esitli erisme
kapaklar1 araciligiyla saglanmaktadir. Bunlar da ozellikle alt kabuk i¢in yorulma
performansina kotii etkileyen bir durum oldugundan agilan erisim delikleri etrafina
destekleyici ikincil elemanlar (doubler) atilmaktadir. Sac metal yapilarda bu elemanlar bagka
bir sac metalin baglanmasiyla olurken, talasl imalatla tiretilmis kabuklarda bu bolgelerde

kalin malzeme birakilarak daha efektif bir sekilde elde edilebilmektedir.

Kabugun ii¢ temel yapisal gorevi bulunmaktadir (Sekil 2.2).

1. Kanadin maruz kaldig1 aerodinamik yiikleri igcerideki yapisal elemanlara iletmek
2. Kanada etkiyen burulma momentlerini dengelemek

3. Kanada etkiyen egilme momentleri ve eksenel kuvvetleri kirislerle birlikte dengelemek
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Aerodln |k kuweﬂer
m i‘l J’L J,J'i L"

I¢ Kuvvetler

Burulma
Momenti

Sekil 2.2. Kanat yapisi iizerine etki eden kuvvetler [18]

2.1.2. Kiris

Kanatta bulunan kiriglerin dayanim/agirlik oranini yiiksek olabilmesi i¢in yiiksek atalet
momentine sahip kesit alan1 gerekmektedir. Genelde ucak yapilarinda bu sebeple I kesit
alanina sahip kiris yapilar tercih edilmektedir. Ugak yapilarinda siklikla tercih edilen kirig
konfigiirasyonlar1 Sekil 2.3’te gosterilmistir. Ucagin tipi, gorev profili, liretim kabiliyetleri
ve maliyet gibi cesitli sebeplerle farkli ugaklarda farkli kiris yapilar tercih edilmektedir.

(a) Parcali perde (d) Siniis-dalgasi perde

Y—_— §
7 (b) Pargali tras N [ (e) Entegre islenmis
l Q J ‘ O ‘ perde

— A
(c) Pargal1 kanal ] m VA &] z (f) Entegre islenmis
tras

Sekil 2.3. Ugak kanadinda kullanilan kiris konfigiirasyonlari [18]
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2.1.3. Boylamsal Kirisler

Boylamsal kirigler kanat lizerine gelen egilme momenti kaynakli eksenel kuvvetleri
dengelerler. Alt ve iist kabuktaki basma ve ¢ekme yiiklerine benzer sekilde alt kabuk
izerindeki boylamsal kirisler ¢cekme, iist kabuk iizerindeki boylamsal kirisler de basmaya
maruz kalmaktadir (Sekil 2.4). Ayrica kabuk yapisi ince ve genis oldugundan kararsiz bir
yapidadir. Boylamsal kiris elemanlariyla birlikte daha kiiciik panellere bdliinerek boylamsal

yonde kararliliklar1 artirilabilmektedir.

Cekme

N
Basma Q‘;‘:%ﬁ Bikme _
Kuvvetleri ==_~Momenti

Sekil 2.4. Kanat igerisindeki boylamsal kirislerin {izerine gelen yiikler [18]

Boylamsal kirisler ve kabuk yapisinin birlikte olusturdugu yap1 gii¢lendirilmis panel olarak
adlandirilir. Hava araglarindaki yari-monokok yapilarda oldukc¢a sik rastlanan bu
giiclendirilmis paneller, 6zellikle kanat iist kisminda basma yiikleri altinda ¢alismaktadir.
Basma yiikleri altinda bu panellerin sahip oldugu bozulma modlar1 Resim 2.1’de

gosterilmistir.
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Resim 2.1. Basma yiikleri altinda giiglendirilmis panellerin burkulma modlar [19]

2.1.4. Enlemsel Kaburga

Ucak kanadinin gerekli tasima kuvvetini saglamasi i¢in sahip oldugu aerodinamik sekil cok
onemlidir. Sadece kabuk, iizerine gelen yiiklere kars1 bu sekli saglayamamaktadir. Enlemsel
kaburgalar kabuk yapisini destekleyerek bu seklin tiim ugus kosullarinda korunmasini
saglamaktadirlar. Ayrica boylamsal kirislerin panelleri bolerek kabuk yapisinin kararliligini
arttirdig1 bicimde enlemsel kaburgalar da kabuk yapisin1 enlemsel yonde kiigiik panellere

ayirmaktadir (Resim 2.2).
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Enlemsel
Kaburgalar

Resim 2.2. Kanat yapisi igerisinde enlemsel kaburgalar ve 6rnek yerlesimi [19]

2.2. Ugak Yapilarinda Kullanilan Malzemeler

Ugak yapilarinda tasarimcilar i¢in en dnemli parametre her zaman agirlik olmustur. Ugak
iizerine eklenen fazladan her agirlik, ugagin 6mrii boyunca gereksiz yere taginacak ve taginan
bu fazladan agirlik nedeniyle faydali yiik, yolcu, yakit, silah gibi operasyonel anlamda
onemli seylerin daha az tasinmasina neden olacaktir. Bu sebeple ucak yapisal tasariminda
gelen yiiklere dayanan minimum agirlikta parga olusturmak tasarimcilarin birinci dnceligi
olmustur. Agirlikla birlikte g6z ard1 edilmemesi gereken bir diger parametre de maliyettir.
Cogu zaman bir tasarimda en hafif malzemeyi tercih etmek maliyet igin uygun bir hamle
olmamaktadir. Malzeme se¢imi yapmak, uygun yerde optimum malzemeyi kullanmak
demektir. Burada optimum malzeme ifadesiyle uygun maliyet, dayanim &zellikleri, katilik,
1s1l 6zellik, elektriksel iletkenlik ve yogunluk kastedilmektedir. Dolayisiyla tasarim yapilan
bolgeye uygun malzeme se¢imi yapilmasi ugak tasariminda énemli rol oynamaktadir. Uygun

malzeme se¢imi yapabilmek i¢in malzemelerin 6zelliklerinin de iyi bilinmesi gerekmektedir.

2.3. Kanat Yapisal Elemanlarinin Bozulma Kriterleri

Kanat yapisal elemanlar1 bulunduklar1 bolgelere ve iizerlerine etkiyen yiiklemelere gore
farkli bozulma kriterlerine sahiptirler (Sekil 2.5). Sahip olduklari tasarim kriterlerine gére

bu bozulma modlarina dayanmalar1 beklenmektedir.



-Kolon Burkulma Dayanimi
L Kirigler -Lokal Burkulma dayanimi
. ———— -Cekme Dayanim
2. Kirisler

-Basma Dayanimi

-Deplasman Dayanimi

KANAT YAPISAL

ELE -Panel Kesme Burkulma Dayanimi

-Panel Basma Burkulma Dayaninu
-Cekme Dayanimi

-Basma Dayanimi

1. Ana Kiris Perdeleri
2. Kabuklar

-Deplasman

Sekil 2.5. Kanat yapisal elemanlarinin bozulma kriterleri

2.3.1. Ana Kirisler ve Kirislerde Yapisal Kararsizhk
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Ideal durumda basma yiiklemesine maruz kalan kolonlar merkezlerinden gelen yiiklemelere

kars1 kritik dayanim degerlerine kadar yiik tasiyabileceklerdir. Ancak burkulma sebebiyle

bu dayanim degerinden daha diisiik degerlerde bozulma davranisi gostermektedirler.

Burkulma sonucunda yiik artisindan bagimsiz olarak ¢ok ani ve yiiksek deformasyonlar yap1

iizerinde olusmaktadir [20]. ideal durum pratik uygulamada gerceklesmeyeceginden dolay:

Sekil 2.6°da gosterildigi gibi tiim kolonlar sahip oldugu sinir kosullarina bagli olarak basma

yiikleri altinda bozulmaya ugradigi basma dayanimlarindan daha diisiik birer kritik burkulma

dayanimina sahiptir. Bu kolonlar hem f{izerilerine uygulanan basma kuvvetini hem de

geometrik bozukluktan kaynaklanan ekseninden kagikligin yarattigi momenti tagimalidir.

p
P P P
S

S N 2 Miikemmel yapilar
) e g i i b it it
| =
: E | P

Miikemmel olmayan yapilar
-
Z 7 Z Z Z
: 2 2.04572°El kI kI
ll;ritik Burkulma "_f_l o fl 045;' z 5 a2 3 Ug kisimdaki sapma
ayanimi I L L 4L L

Sekil 2.6. Kolon Kararsizligi [18]
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Bir kolon, sahip oldugu boyutlara bagli olarak farkli narinlik oranlarina sahiptir. Bu narinlik
oranina bagli olarak kolonun boylamsal diizlemi ve kolonun kesitsel diizlemi olmak iizere
iki farkli kararsizlik bulunmaktadir. Malzeme, kesit geometrisi ve smir kosullarindaki
baglant1 bi¢imine gére kolonda; kolon 6telenmesi, kolon donmesi, kolon 6telenmesi ve
donmesi gibi ii¢ farkli bozulma cesidi olugmaktadir. Kesit diizlemindeki kararsizlik ise
bolgesel sekil bozukluklarini icermektedir. Bolgesel sekil bozuklugu ve bdlgesel burkulma

olmak tizere iki ¢esit kesit diizleminde kararsizlik bulunmaktadir.

Hava araclarindaki yapisal pargalarin tasariminda karsilagilan farkli tiplerdeki teorik

burkulma yiikii ¢izelge, formiil ve grafikler yardimiyla hesaplanmaktadir.

2.3.2. Gii¢lendirilmis Panellerin Basma Yiiklemesi Altinda Davranisi

Ideal durumda eger panele diizlemsel bir basma yiiklemesi etki ediyorsa, panelde diizgiin bir
gerinim dagilimi1 ve buna bagl olarak da diizgiin bir gerilme dagilimi meydana gelecektir

(Sekil 2.7). Bu durumda panel kararli durumdadir.

A
., / <
- —
-+ b / / ]
I /I // :
Ao V4
Giiglendirici Elemanlar

Sekil 2.7. Basma yiiklemesi altindaki panel tistten goriiniis
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Bu sekilde kararli yiikleme durumunda panel boyunca gerilme dagilimi Sekil 2.8’de
goriildiigli gibi her istasyonda esit olacak sekilde dagilmaktadir.

Isl

v
-

Sekil 2.8. Burkulma oncesi panel iizerindeki gerilme dagilimi (A-A Kesiti)

Ancak yiiklemenin seviyesi paneli burkacak kadar yiikseldiginde kararsizliklar
baglamaktadir (Sekil 2.9). Bu kararsiz duruma ulasildiginda, panel iizerindeki gerilme
dagilimi artik diizgiin olmayacaktir. Panelin kabuk kismi kritik burkulma gerilmesini
tasimaya devam edecektir. Giiglendirici elemanla baglantili olan kabuk bélgesinde daha ¢ok
gerilme taginmaya devam edecektir. Tasman gerilme degeri kademeli bir sekilde
giiclendirici elemanin merkez ¢izgisine kadar artarak gitmekte bu noktadan sonra azalmaya
baglamaktadir. Bu dagilim panel ¢o6kme yiikiine ulasip, gili¢lendirici elemanlarin da

burkulmaya ugramasina kadar bu sekilde devam etmektedir.



18

Sekil 2.9. Panel burkulmasindan sonra gerilme dagilimi (A-A Kesiti)
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3. MODEL HAZIRLAMA VE ANALIZ

Bu boéliimde, tez calismasinda karsilastirmasi yapilacak 3 boyutlu panel modellerinin nasil
belirlendigi, modellendigi ve analiz edildigi anlatilmistir. Onceki béliimlerde anlatildig: gibi
kanat iist kabugun maruz kaldigi basma yiiklemesi karsisinda burkulma performans
karsilagtirmasi yapilacagindan, kanat iist kabugun bir kismini simiile edecek numuneler
olusturulmustur. Eklenen gii¢lendirici elemanlarin panelin burkulma performansini nasil ve
ne boyutta etkileyecegi arastirildifindan, saglikli karsilagtirma yapabilmek amaciyla

giiclendirici eleman geometrisi disindaki parametreler sabit tutulmustur.

3.1. Model Belirlenmesi ve ideallestirme

Calismada Al-7050 alasimli malzemeye sahip ayni agirlikta bes farkli panel kullanilmistir.
Ayni agirlikta farkli geometrilerde paneller belirlenmeye c¢alisildigindan karsilastirma
yapilabilmesi i¢in kabuk kalinlig1 ve panel boyutlari sabit tutulmustur. Eklenen gii¢lendirici
elemanlarinin panel burkulma performanslar1 lizerine etkisi incelendiginden, gii¢lendirici

boyutlar1 her panelde Cizelge 3.1’de gosterildigi sekilde farklidir.

Cizelge 3.1. Panel boyutlar

Panel A | Panel B | Panel C | Panel D | Panel E
Boy (mm) 800 800 800 800 800
Genislik (mm) 500 500 500 500 500
Kabuk Kalinlig1 (mm) 2,5 2,5 25 25 25
Ana Giiglendirici Kalinlig1 | 4,4 3 3,2 2,2 2,2
(mm)
Ana Gtglendirici | 28 28 28 28 28
Yiikseklik (mm)
Yardimci Giiclendirici | - 2 - 14 -
Kalinlig1 (mm)
Ana Giiglendirici Kesit I | T T Z
Agirhik (g +/-409) 4000 4000 4000 4000 4000
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3.2. CAD Modelleri

Bu boliimde tez c¢alismasi kapsaminda olusturulan panel modelleri 3 boyutlu olarak
gosterilip anlatilmistir. Yapilan karsilastirmanin saglikli olabilmesi i¢in panel geometri
parametrelerinden genislik, boy, kabuk kalinlig1 ve agirlik sabit tutulmustur. Bu sayede,
eklenen giiclendirici elemanlarin panel burkulma performansina etkisinin gézlemlenmesi

amagclanmustir.

Panel A olarak isimlendirilen model I gii¢lendirici kesit alanina sahip olup Resim 3.1’te
gosterilmistir. Panel 4,4 mm kalinliginda ve 28 mm yiiksekliginde dort ana giliglendiriciye
sahip olup yardimci gii¢lendirici kullamilmamustir. Bu panelde giiglendirici elemanin

geometrisi sayesinde en kalin giiclendirici eleman kullanilmistir.

Resim 3.1. Panel_A tasarimi 3 boyutlu modeli

Panel B tasariminda Panel A ile benzer olarak gii¢lendirici kesit alani I segilmistir (Resim
3.2). Bundan farkl olarak ana giiglendirici elemanlarin arasina kii¢iik yardimer gii¢lendirici
elemanlar1 eklenmistir. Bu sayede kabuk oOnceki tasarima gore daha kiiclik alanlara
boliinmiistiir. Bunu yapabilmek igin ayni agirliktaki panellere ulasmamiz gerektiginden ana
giiclendirici kalinhigr azaltilmistir. Yapilacak olan karsilagtirma sirasinda araya eklenen
yardimc1 gii¢lendirici elemanlarin  burkulma performansini nasil etkileyecegi de

gbzlemlenmis olacaktir.
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Resim 3.2. Panel_B tasarim1 3 boyutlu modeli

Panel C tasariminda Panel A ya benzer sekilde sadece ana giiclendirici elemanlar
bulunmaktadir (Resim 3.3). Farkli olarak giiglendirici eleman kesit olant T olarak
belirlenmistir. Bu se¢imde asil amag¢ giiglendirici elemanin Panel A’da bosta olan ug
kismina malzeme ekleyerek bu kisimdaki sinir kosulunu degistirmektir. Giiglendirici eleman
dayanikliliginda ¢ok 6nemli bir faktdr olan bu sinir kosulu iyilestirmesinin panel burkulma

dayanimina etkisi gézlemlenecektir.

Resim 3.3. Panel_C tasarim1 3 boyutlu modeli

Son entegre giiclendirilmis panel numunesi olan Panel D tasariminda T kesit alanh

gli¢lendirici elemanlarin arasina yardimei giiglendirici elemanlar eklenmistir (Resim 3.4).
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Resim 3.4. Panel_D tasarimi 3 boyutlu modeli

Panel E olarak isimlendirilen son numune ise perginli yapidadir (Resim 3.5). Geleneksel
yontemlerle kabuk ve panel ayr1 ayn tretilip perginlerle birlestirilmistir. Bu numunenin
tercih edilme sebebi de yine kabuk kalinligi, genislik ve boy sabit tutularak giiglendirici
elemanlarin perginle birlestirildigi durumda panel burkulma performansina nasil etki
yapacagini gdzlemlemektir. Onceki tasarimlardan farkli olarak giiglendirici eleman
geometrisinde daha esnek olunabilmektedir. Bu sebeple basma yiiklemesi altinda en iyi
performans sergileyen kesit alanlarindan biri olan Z secilerek daha gergekgi bir karsilastirma

yapilmak amaglanmaktadir.

Resim 3.5. Panel_E tasarimi 3 boyutlu modeli
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3.3. Analiz Metodunun Dogrulanmasi

Sonlu elemanlar modelini dogrulama ydntemi olarak literatiirde test igeren bir makale
kullanilacaktir. MSc.Nastran’da yapilan sonlu elemanlar analizi sonucu, makalede verilen
test sonuclar1 karsilastirilarak aradaki fark belirlenecektir. Test ve FEM sonuglariin
birbirine yeterli seviyede yakin oldugu gosterilmeye calisilarak, bundan sonraki paneller igin
sadece FEM analizi yapilmasi yeterli olacaktir. Dogrulamada kullanilacak olan makale,
literatiir arastirmas1 kisminda detaylica anlatilan Quinn ve arkadaslarinin [17] makalesi
olacaktir.

Sekil 3.1’de Quinn makalesindeki test numunesi A gdsterilmistir. Test numunesi 50 mm

kalinligindaki aluminyum alagim 2024-T351 plakadan talagli imalatla islenmistir.

Sekil 3.1. Referans alinan makaledeki test numunesi A geometrik modeli [17]

Sekil 3.1°de gosterilen test numunesi A 5 mm’lik dort diigiim noktasi iceren dortgen
CQUAD4 sonlu elemanlar agi ile oriilmiistir (Resim 3.6). Ag boyutu burkulma analizi
sonuglarini etkileyecegi i¢in bir yarim burkulma dalgasinda en az 10 eleman olmasina dikkat

edilmistir.
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Resim 3.6. Sonlu Elemanlar A1 Oriilmiis Model

Kabuk ve web yapilari, kalinliklarinin yarisindaki iki boyutlu yiizeylerde idealize edilmistir.
Kabuk ve web arasinda olusan kabuk kalinliginin yaris1 kadar olan mesafe ihmal edilmistir

(Sekil 3.2).

Perde Kalinlig1

+——

Modelleme ylizeyleri Perde Yiiksekligi

Kabuk kalinlig: R ﬁ
v

Sekil 3.2. Sonlu elemanlar modelinde kullanilan yiizey modelleme kabulleri

MMPDS’den [21] alinan Al 2024-T351 malzeme 6zellikleri Cizelge 3.2°de listelemistir.
Metalik malzeme o6zellikleri MAT1 kartim1 kullanarak tanimlanmistir. Panel kalinliklar

PSHELL kart1 ile tanimlanmustir.
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Cizelge 3.2. Al 2024-T351 malzeme o6zellikleri (A Basis) [21]

Al 2024 -T351
Elastisite modiilii 73773 MPa
Poisson orani 0,33 -
Ftu 413,68 MPa
Fty 289,57 MPa
e 0,04 -

Panele test yiiklemesini modellemek icin z yoniindeki kenarlarindan siir kosullar
uygulanmistir. Bir kenar1 x,y ve z eksenlerinde tamamiyla sinirlandirilmis olup, diger kenari
x ve y de sinirlandirilarak z yoniinde 1mm basma yoniinde yer degistirme tanimlanmistir

(Sekil 3.3).

Sekil 3.3. Sonlu Elemanlar Modelindeki Sinir Kosullart

Ik burkulma yiikii ve modunu elde etmek icin Nastran SOL105 kullanarak dogrusal 6zdeger
analizi (Linear eigenvalue analysis) kosturulmustur. Analiz sonucu elde edilen ilk burkulma

modu Sekil 3.4’da gosterilmistir.
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(NON-LAYERED)

Sekil 3.4. ilk burkulma modu-FEM sonucu

Yapilan burkulma analizi sonucu A=0,485 olarak bulunmustur. Bu deger panelin ilk
burkulma modunun toplam yiiklemenin ne kadarinda gerceklestigini gosteren faktor
degeridir. Statik analiz sonucunda tepki kuvveti 156000 N olarak bulunmus olup, ilk

burkulma modunun goériilecegi kuvvet asagidaki gibi hesaplanmistir.
Fr A =156000 * 0,485 = 75,7 kN

Fr:Tepki kuvveti
A : Ozdeger (Eigenvalue)

Referans alinan makaledeki Quinn’in [1] yaptigi test sonucu panel 74,5 kN de ilk burkulma
moduna girmektedir. Yapilan patran analizi sonucu test sonucuna;
% Hata = 22— 7% 100 = % 1,6
= % =
o Hata 745 01,
oraninda yaklagsmistir. Bu goz ard1 edilebilir hata orant FEM’de kullandigimiz yontemin
dogru oldugunu gostermekte ve bundan sonra panelleri ayn1 yontemle sonlu elemanlar

yontemi kullanarak analiz edebilecegimizi gostermektedir.

Analizin ikinci kisminda burkulma sonrasi incelenip yapinin tagiyabilecegi maksimum yiik

belirlenecektir. Burkulma sonrasi kisimda yapida dogrusal olmayan geometrik ve malzeme



27

davranislar olusacaktir. Panel tamamen ¢okme asamasina gelene kadar dnce elastik sonra
plastik bolgede yiiklenecek ve sonunda tamamen ¢okecektir. Bu sebeple dncelikle dogrusal
olmayan bolgedeki malzeme o6zellikleri tanimlanmalidir. Dogrusal olmayan malzeme
ozellikleri Ramberg—Osgood egrisini [22] kullanarak modellenmis ve gerilim- gerinim egrisi
Msc. Patran’da MAT] kart1 ile tanimlanmistir. Ramberg-Osgood metalik malzemeler i¢in

gergek mithendislik gerilim — gerinim egrisini tanimlayan matematiksel bir yaklagimdir.

Yap1 lizerindeki geometrik lineer olmayan davranisi modellemek adina ilk burkulma
modunu olusturacak sekilde 0,02 N’luk kuvvetlerle yapida panelin diizlem dis1 yoniinde

biikiilme olusturmaya ¢alisilmistir (Sekil 3.5).

Sekil 3.5. Sonlu Elemanlar Modeline Girilen Yiiklemeler

Panel burkulma ¢okme yiiklemesini belirlemek i¢cin MSc Nastran SOL600 kullanilarak
dogrusal olmayan analiz yapilarak sonu¢ kuvvet-yer degistirme egrisi olarak ¢izdirilir. Bu
egrinin kuvvet bolimiindeki en yiiksek deger, panelin ¢okme yiikiine karsilik gelmektedir.
Goriildigii gibi bu degerden sonra panelin yiik tasima kapasitesi hizla diismektedir.
Grafikten bu deger 189,3 kN olarak belirlenmistir (Sekil 3.6).
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Sekil 3.6. Nonlinear analiz i¢in kuvvet-yer degistirme grafigi

216,6 — 220,0
% Hata = 166 *100 =—%5,1

Yapilan sonlu elemanlar modeli sonucunda Cizelge 3.3’te 6zetlendigi gibi %1,6 ve %S5,1
hata oranlar ile test sonuclar1 yakalanmistir. Bu sonuglar yapilan dogrusal ve dogrusal
olmayan analizler i¢in ayr1 ayr1 kabul edilebilir mertebelerdedir. Referans alinan makalede

de benzer sekilde test sonuglara %1,9 ve %5,1 lik hata oranlari ile yaklagilmistir.

Cizelge 3.3. Test ve sonlu elemanlar modeli sonuglari Karsilagtirma tablosu

Ik Burkulma Yiikii (KN) | Nihai panel ¢okme yiikii

(kN)
Numune_A Test Sonugclari 74,5 [17] 216,6 [17]
Numune_A FEM Sonuglari 75,7 220,0

%Hata 1,6 51
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3.4. Analitik Hesaplama

Panel dayanimlarini bulma yontemleri arasinda sonlu elemanlar modelinin yaninda analitik
denklemler ve egrilerden yararlanma da bulunmaktadir. Panellerin geometri karmasikliklari
ve yapilmasi gereken bazi kabullerden dolay1 genelde analitik yontemler sonlu elemanlar
metotlarina gore daha giivenilir tarafta kalmaktadir. Bu karsilastirmayi yapabilmek amaciyla
boliim 3.4°te yapilmis olan analiz dogrulama kismindaki test ve sonlu elemanlar analizi
yapilmis modelleri bir de analitik hesaplamalarla yaparak bu ii¢ sonu¢ kendi iginde

karsilastirilmistir.

3.4.1. ilk Burkulma Yiikii Hesaplama

Panelin ilk burkulma yiikiinii hesaplarken Sekil 3.8’de gosterilen analitik egrilerden

yararlanilacaktir. Panel burkulma denklemi asagidaki gibidir.

2

Foer _ _ken’E (3) m2l
ne 12(1—u?)\b

Denklemde bulunan k. degeri grafik yardimiyla bulunacaktir. k. degerini bulmak igin ¢t,, /t

ve b, /b degerlerini belirlememiz gerekmektedir (Sekil 3.7).
n.=1
1 = 0,3 (Aliminyum igin)

t 2,8 b 30,8
2 ===1,4 ve = ==— = 0,2 olarak bulunmustur.
t 2 b~ 155

Bu durumda k. = 4,92 olarak belirlenmistir.
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Ly = 2,8 mm

o

— —

b, =308 mm
b=155 mm

| . t=2 mm

Sekil 3.7. k. degerini elde etmek icin kullanilan geometrik degerler

7 I |
BUCKLING OF SKIN
RESTRAINED 8Y STIFFEVER

& — N BUCKLING OF STIFFENER
N RESTRAINED BY SKIN

5 ................. - T /
4,92 \
~

IS\

-, \\\\ \\\\

RN
N

I

- :EQO
= Je ] ‘*i; z
s 5°
oEIQI'IrIII | 1
= # 5 & 0o
bw/b

Sekil 3.8. Burkulma katsayis1 sabiti egrisi [23]

F, . = 57,56 MPa olarak denklemden bulunmustur. Hesaplanan panelin alan1 da 1216

mm? oldugundan panelin ilk burkulma yiiki;
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A = (2x440) + (3x28x2,8) + (3x2,8x12) = 1216 mm?
P.. = F,¢ x A = 1216x57,56 = 70,0 kN

olarak bulunmustur.

3.4.2. Nihai Burkulma Yiikii

Bu kisimda burkulma sonrasi bdlge incelenmistir. Panel ilk burkulma yiikiinii gegtiginde
artik kabuk boélgeleri yiik tastyamaz duruma gegmektedir. Sadece gii¢lendirme elemanlari
ve bu giiclendirme elemanlarinin iizerine bulunan kabugun bir kism1 yiik tagimaya devam
eder durumdadir. Bu bdlimde temel olarak bu giiglendirme elemanlar1 ve etrafinda yiik
tasimaya devam eden kabuk bolgesinin genisliginin ne kadar oldugu ve toplamda ne kadar

yiik tasiyabildikleri hesaplanmistir.

[lk olarak gii¢lendirme elemanlarmin geometrik 6zellikleri kullanarak Sekil 3.9°a gore hangi
bolgeye diistiigii belirlenmistir. Ciinkli her bolgenin kendine ait farkli yaklasimlar1 ve
denklemleri bulunmaktadir. Bunu belirleyebilmek i¢in egrinin yatay ekseni olan narinlik

orani yani L' /p nun belirlenmesi gerekmektedir.
r_ L - <
L = 7 Efektif kolon uzunlugu

c = 4, iki ucu sabit ve eksenel yiiklenen kolon igin [23]

590

L’: 7224577177’1

Sl =
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Johnson Parabolii

Bolgesel Burkulma Bolgesi

12.5

Sekil 3.9. Burkulma yiikii ve narinlik orani egrisi [24]

<. A . . N A 2M2E,
Egride hangi bolgede oldugumuzu belirlemek i¢in > ve

degerleri hesaplanip
cc

ZEC

karsilastirilmigtir. denkleminde bilinmeyen deger olan F,. bulunarak

cc
karsilastirilmak istenen degerler belirlenmistir. Asagida F,. yi belirlemek i¢in kullanilan

denklemler HSB 53211-01 [25] referansindan alinmustir (Sekil 3.10).

bty g
ti \ KiEc

X =
Fty = 337,8 MPa

E, = 75153 MPa

K; = {Oé461 tek ve ¢ift tarafi sabitlenmis panel icin

Hesaplamada kullanilan panel tek tarafi sabitlenmis Sekil 3.11 oldugundan K; = 0,41 degeri

alinarak devam edilmistir.
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Sekil 3.10. Bolgesel burkulma yiikii hesab1 i¢in kesit alanina gore kullanilmasi gereken
denklemler [25]

(1,4 —0,628x;, 0,4 < x; < 1,095

_ =, 1,095 < x; < 1,633
Vi=\ %

L S x; > 1,633

x11 = 0,13 ,xlz = 1,08
yll == 1,32 ,ylz == 0,72
Fcci =Yix Fty

F,., = 445,6 MPa ,F,, = 243,5 MPa
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Z(Fcci xXbix ti)
X(bix t;)

e =

P 2(445,6x5,93x4,8) + (243,5x28,9x2,8)
c 2(5,93x4,8) + (28,9x2,8)

F,. = 326,96 MPa

Yukarida bulunan gerilme degeri panelin basma yiiklemesi altindaki maksimum yiik tasima

kapasitesi olmaktadir.

2m%E, 2 xm?x75153
— = 67,4‘
F. 326.96

Son olarak panelin ne kadarinin hala yiik tasimaya devam ettigi yani efektif oldugu belirlenip

bu kismin alan1 bulunarak nihai burkulma yiikii belirlenmistir. Bu durumda;

2.8+ - 167 -
I
] l28 1 1
Kenar kesiti l Kenar kesiti
(1 ucu serbest) Orta kesit (1 ucu serbest)
(2 ucu destekli)

Sekil 3.11. Gii¢lendirici elemanlar etrafindaki kabuk siniflandirmasi

Orta kesit i¢in efektif genislik (Sekil 3.12) [20];

Ec

Weffaes = 0,858 , iki ucu desteklenmis (Sekil 3.11) gii¢lendirici eleman igin.

Igiig
E. = 75152 MPa
Ogic = O¢cy = 275,8 MPa

t=2mm



Weffios = 28,1 mm
Kenar kesit i¢in efektif genislik;

Ec

Werr.,, = 0,62t , bir ucu serbest giiglendirici eleman igin.

Ogiig

E. = 75152 MPa

Ogiic = Ocy = 275,8 MPa

t=2mm

Wefsfeo, = 20,5mm

Bu durumda toplam efektif genislik asagidaki gibi hesaplanmistir;

Wefftoplam—des =2x Weffies = 56,2 mm

Wefftoplam—SET = Z(Weffdes + Weffser) = 97,2mm
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- > - > -

Wer frenar — 48,6 mm Wef forta — 56,2 mm Werfrenar — 48,6 mm

Sekil 3.12. Giiclendirici elemanlar etrafindaki efektif kabuk genislikleri

Bu asamada belirlenen efektif genislikler kesitlerin alanlar1 bulunurken kullanilarak gerilme

degerinden kuvvet degerine gegiste kullanilmistir. Kesitin ylik tasimaya devam ettigi efektif

kisminin alan1 hesaplanmigtir.

A = 247,4 x 2 = 494,7 mm?

effkenar

— 2
Aefforta = 275,4‘ mm

I
Prenar = Ake& = 8,03
ef fkenar
L 245
= = 30,5
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Lore
Porta = 2 = 7,8
ef forta

L' 245
porta 7J8

=311

L 2m2E
Hem orta hem de kenardaki giiclendirici elemanlar i¢in > < ==

oldugundan egrinin
cc

gecis bolgesi kisminda oldugumuz goriilmektedir. Bu durumda Johnson-Euler gerilme

denklemi olan asagidaki denklem araciligiyla burkulma yiikiimiiz hesaplanmstir.

Fe ()

4m%E,

2

Fo=F:|1-

[12]

Belirlenen degerler

L'\?
U PRS-V
O-CO - O-CC

denkleminde yerine koyularak

Ocryrea = 292,1 MPa  ve oy, = 293,44 Mpa

olarak bulunur. Gerilme degerleri belirlendikten sonra bu degerler her bir efektif alanla

carpilarak panelin nihai burkulma yiikii hesaplanmais olur;

Py = 0o X Aefektif

P.r, .. =292,1x 2754 = 80447,1 N
Per,. = 293,44 x 494,7 = 1118378 N
Pereoptam = Pervonar T Perorea = 79824,5 + 143749,8 = 225284,9 N
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Cizelge 3.4. Test, analitik hesaplama ve sonlu elemanlar modeli sonuglar1 Karsilastirma

tablosu
Ik Burkulma Yiikii (kN) Nihai panel ¢okme yiikii (kN)
Numune_A Test Sonuglar1 74,5 [17] 216,6 [17]
Numune_A FEM Sonuglar1 75,7 220,0
Analitik Hesaplama Sonucu 70 225,3

Hesaplanan analitik degerle test verisi arasinda ilk burkulma yiikleri i¢in %6 nihai panel

¢cokme yiikleri i¢in %4 oraninda fark bulunmaktadir (Cizelge 3.4).

3.5. Analiz Kosturma ve Sonuclar

Bu bolimde belirlenen giiclendirilmis panel yapilarinin sonlu elemanlar analizi
gergeklestirilecektir. Boliim 3.3°te kullanilan ve testli bir makale ile sonuglar1 dogrulanan
metot degistirmeden kullanilacaktir. Ayn1 parametrelerle yapilan analizde kullanilan sinir

kosullar1 su sekildedir;

e Paneller bir kenarindan 6 yonde (3 6teleme ve 3 donme) kisitlanmistir.
e Panellerin kisitlanmayan kenarindan basma yiiklemesine maruz birakacak sekilde
oteleme uygulanmustir.

¢ Panelin 6teleme uygulanan kenar1 diger 2 yonde kisitlanmistir.

Bu sinir kosullar1 altinda analiz kosturularak panel burkulma degerleri belirlenmistir. Daha
sonra analizin ikinci agamasi olarak panel ¢okme yliklerinin belirlenmesi gerekmektedir.

Bu asamada kullanilan ilk sinir kosullarina ek olarak;

e Kabugun ilk analizde ¢ikan burkulma moduna uygun olarak panele dik yonde 0,02N luk
baslangic yiikleri uygulanmstir.

Smir kosulu da eklenerek non-linear analiz gergeklestirilmistir. Gergeklestirilen analiz

sonuglar1 asagida gosterilmistir.
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3.5.1. Ik Burkulma Analiz Sonuclar

Bu béliimde yapilan dogrusal analiz sonuglart (Sekil 3.13 - Sekil 3.17) ve panellerin ilk

burkulma yiikleri verilmistir.

Sekil 3.13. Panel_A ilk burkulma analizi sonucu

Uygulanan sinir kosullar1 sonucunda I kesit alanli giiclendirici elemanlara sahip entegre
panelin statik analiz sonucundaki tepki kuvveti 155980 N olarak bulunmustur. Ayrica ilk
burkulma modunu A = 1,154 de gozlenmistir. Bu durumda ilk burkulmanin goriilecegi

kuvvet agagidaki gibi hesaplanmistir;

Fr* A =155980 * 1,154 = 180 kN



(NON-LAYERED)

Sekil 3.14. Panel_B ilk burkulma analizi sonucu

Uygulanan siur kosullart sonucunda I kesit alanli gii¢lendirici elemanlara sahip ve aralarda
yardimci giiglendirici elemanlar olan entegre panelin statik analiz sonucu tepki kuvveti
151291 N olarak bulunmustur. Ik burkulma modu A = 1,472 de gdzlenmistir. Bu durumda
ilk burkulma kuvveti asagidaki gibidir;
Fr+ A =151291 % 1,472 = 222,7 kN

de, (NON-LAYERED)

Sekil 3.15. Panel_C ilk burkulma analizi sonucu
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Uygulanan sinir kosullar1 sonucunda T kesit alanli giiclendirici elemanlara sahip entegre
panelin statik analiz sonucundaki tepki kuvveti 151937 N olarak bulunmustur. Ayrica ilk
burkulma modunu A = 1.136 de gozlenmistir. Bu durumda ilk burkulmanin goriilecegi

kuvvet asagidaki gibi hesaplanmustir;

Fr* A =151937 x 1,136 = 172,6 kN

Sekil 3.16. Panel_D ilk burkulma analizi sonucu

Panel D igin bulunan tepki kuvveti 147456 N dur. Ik burkulma modu da A = 1,376 da

gozlenmistir. Bu durumda ilk burkulma kuvveti;
Fr* A= 147456 * 1,376 = 202,9 kN

olarak bulunmustur.



41

Sekil 3.17. Panel_E ilk burkulma analizi sonucu

Son olarak sonradan birlestirilme yapilan panel burkulma sonucu yukarida gosterilmistir.
Panel E icin sonlu elemanlar modelinde bulunan tepki kuvveti 163000 N dur. ilk burkulma

modu A = 0,877 de gbzlenmistir. Bu durumda ilk burkulma kuvveti;
Fr* A=163000 * 0,877 = 142,9 kN

olarak bulunmustur.

3.5.2. Nihai Cokme Yiikii Sonuclar

Bu boliime kadar panellerin ilk burkulma kuvvet degerleri dogrusal analiz yapilarak
belirlenmistir. Bu kisimdan sonra dogrusal olmayan analizlerle panellerin nihai ¢okme yiikii
belirlenmistir. Cokme yiikii belirleme yontemi olarak dogrusal olmayan analiz sonuglari
tepki kuvveti-yer degistirme egrileri olarak ¢izdirilmistir (Sekil 3.18). Bu egrilerde grafigin
en ist noktasi, panelin tasiyabilecegi en yiiksek yiik oldugundan nihai ¢okme yiikii olarak

bu deger belirlenmistir.
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Sekil 3.18. Panellerin nihai ¢okme yiikleri karsilagtirmasi

Grafikte goriildiigii gibi Panel A nin basma yiiklemesi altinda tasiyabilecegi en fazla yiik
220,8 kN’dur. Bu noktadan sonra tepki kuvveti hizla diismektedir. Panel B egrisinden
goriilecegi sekilde panelin nihai ¢okme yiikii 237 kN dur. Onceki egriye benzer sekilde en
yiikksek noktadan sonra egri hizlica diisiis gostermektedir. Benzer sekilde Panel C
numunesinin en yiiksek tagiyabilecegi yiik 331,4 kN olmaktadir. Panel_D numunesinin nihai
¢okme yiikii 295,3 kN olarak egriden goriilmektedir. Son olarak Panel_E numunesinin

tagiyabilecegi en fazla yiik 313,5 kN olarak grafikten goriilmektedir.

Panellerin nihai ¢okme yiikleri incelendiginde, ana giliclendirme elemanlarinin asil etkiyi
yaptig1 goriilmektedir. Ana giliglendirme eleman:1 kendi i¢inde ne kadar katilig1 yiliksekse,
panelin tagiyabilecegi en fazla yiik de artmaktadir. Karsilagtirma grafiginde de (Sekil 3.18)
gortldiigii gibi T kesit alanina sahip panel 331,4 kN ile en yiiksek basma yiikii tasima
kapasitesine sahip olarak goriilmektedir. Panel E nin sahip oldugu Z gii¢lendirici elemanlar
I kesit alanliya gore basma yiiklemesi altinda daha iyi performans sergiledigi i¢in ayni

agirliktaki Panel D ye gore 18,2 kN daha fazla yiik tasiyabilmektedir.
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Ana giiclendirici elemanlar arasina eklenen yardimer giiclendirici elemanlarin asil etkisi ilk
burkulma yiikiinde kendini gostermektedir. Burkulma yiikiinde 6nemli faktor panellerde
kabuklarin daha kiigiik alanlara boliinmesi oldugundan, yardimci giiglendirici elemanlariyla
birlikte daha kii¢iik alanlara boliinmiis olan Panel B ve Panel D nin burkulma yiikleri ayni
kesit alanli Panel A ve Panel C ye gore daha yiiksek olmaktadir. Panel ¢cokme yiikiine etki
eden parametrenin ana gli¢lendirici eleman olmasina ragmen I kesit alanina sahip
panellerden yardimci giiclendirici elemanlarin bulundugu Panel B’nin panel ¢okme
yiikiiniin daha fazla oldugu goriilmektedir. I kesit alanina sahip giiclendirici elemanlarin
lokal burkulma altinda sahip oldugu sinir kosullardan dolay1 daha zayif olmas1 bu sonuca
neden olmustur. Lokal burkulmaya kars1 daha dayanikli olan T kesit alanli giiclendirici
elemanin kullanildigi Panel C nin daha yiiksek panel ¢okme yiikiine sahip oldugu
gortilmektedir (Cizelge 3.5).

Cizelge 3.5. Panellerin burkulma ve ¢6kme yiikleri karsilastirma ¢izelgesi

Burkulma Yiikii (kN) Panel Cokme Yiikii (kN)
Panel A 180 220,8
Panel_B 222,71 237
Panel_C 172,6 331,4
Panel_D 202,9 295,3
Panel_E 1429 313,5
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4. SONUC VE ONERILER

Basma yiiklemesine maruz kalan yapilar i¢in havacilik projelerinde tasarim Oncesi bazi
kararlar almak gerekmektedir. Tasarim felsefesi olarak hi¢ panel burkulmasina izin
verilmeyen ve yapmin tamamen kararli fazda kalmasi istenen durumlarla kabuk
burkulmasina izin verilip burkulma sonrasi faz olarak isimlendirilen ve yapimin kararsiz
bolgeye gectigi ve yapi lizerindeki yiik dagiliminin diizgiin olmadig1 durumlar olarak iki
farkli secenekten biri kabul edilmelidir. Yapilan analizler bize bu kararin 6nceden
alinmasinin ne kadar 6nemli oldugunu gostermektedir. Elde edilen bulgular sonucu ana
giiclendirici elemanlar arasina eklenen yardimci giiclendirici elemanlarin panel burkulma
degerini %23,7’ye kadar arttirdigin1 gostermektedir. Tasarim kabulii olarak panel
burkulmasina izin verilmeyen durumlarda panel burkulma degerinin daha yiiksek olmasi
isteneceginden bu tasarim kabulii i¢in panellerde yardimer gli¢lendirici elemanlar

kullanmak agirlik avantaji saglayacaktir.

Panel burkulmasina izin verilen tasarimlarda ise durum degismektedir. Kabuklarin
burkulmasindan bagimsiz olarak panel ¢okme yiikii daha O6nemli oldugundan ana
giiclendirici elemanlar daha baskin olmaktadir. T kesit alanina sahip ve arada yardimci
giiclendirme elemanlar1 bulunmayan tasarimlar %350,1 oraninda daha fazla yiik
tagiyabilmektedir. Sadece ana gii¢lendirici eleman kullanildigi tasarimlarin panel ¢okme

yukii agisindan daha iyi ylik tasima kapasitesine sahip oldugu goriilmektedir.

Yardimcer giliglendirme elemanlar1 panellerde kabuklar1 daha kiigiik alanlara boldiigil i¢in
hem Panel B hem de Panel D tasarimi panel burkulma performansi agisindan daha 1yi yiik

tagima kapasitesine sahip olmaktadir.

Onceki boliimlerdeki analiz sonuglarindan gériildiigii iizere entegre panellerin, perginle
sonradan birlestirilmis panellere gore oldukca avantajli durumda olmaktadirlar. Statik
dayanim ve burkulma performanslar1 agisindan karsilastirilan panellerin bunun disinda da

bir¢ok yonden avantajlar1 bulunmaktadir.

Giliniimiizde ugaklar yakitlarinin biiyiik kismini kanatlarinda tagidigindan, yakit tasiyan

bolgelerde sizdirmazlik saglamak tasarimin oncelikli hedeflerinden olmaktadir. Entegre
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panel yapilart kullanildigi durumda baglayici ve delikler nedeniyle ortaya c¢ikan birgok
potansiyel sizdirma bdlgesinden kurtulmak miimkiindiir. Bu kazanim sizdirmazlik igin
kullanilmas1 gereken sizdirmazlik macunu kullanimini ortadan kaldirdigi i¢in montaj i¢in

gereken siire ve agirlik agilarindan avantaj getirmektedir.

Kanat kalinlig1 olarak isimlendirilen alt ve iist kabuk arasindaki mesafe ucaklarin boyutu,
gorevi ve tiplerine gore degisiklik géstermektedir. Bu mesafe bazi durumlarda teknisyenin
yeterli erisimine sahip olmayacagi kadar daralmaktadir. Boyle durumlarda sizdirmazlik
macunu uygulamasi, baglayici deligi aktarma, baglayicinin montajin1 yapma gibi islemler
icin erisim kapagi agma ihtiyacit dogurmaktadir. Entegre yapilarin kullaniminda bahsedilen
islemler ¢cok az veya hi¢ olmadig: i¢in ihtiya¢ bulunan erisim kapagi sayisi oldukga
azalacaktir. Her erisim kapagi yapida bir zayiflik getireceginden bunu dengelemek icin
yapida agirlagma yasanacaktir. Buna gerek olmadan tasarim yapilabilmesi entegre

panellerin bagka bir agirlik avantaji1 olarak eklenebilir.

Son olarak kanat kabugu iizerinde kullanilan baglayicilar, her ne kadar yiizeye havsa
kullanilsa da, kanat iizerinde piirliz yaratmakta ve aerodinamik akis1 bozmaktadir. Bu akis
bozulmasi siiriiklemenin artmasina yol agmakta ve yapida agirliga yol agmaktadir. Entegre
panellerin bir diger avantaji olarak kabuk yilizeyinde baglayicidan kaynakli akis

bozulmalarina yol agmamasi olarak sayilabilir.

Calisma boyunca yapilan arastirmalar ve karsilastirmalar statik agidan incelenmislerdir.
Ancak ugak yapilar i¢in goz ardi edilmemesi gereken ve yapisal boyutlandirmada biiyiik
bir etkisi olan yorulma fenomeninin de unutulmamas: gerekmektedir. Ozellikle kanat alt
kabugu gibi cevrimsel olarak ¢ekme yiiklemesine maruz bolgelerde yorulmanin statik
dayanimin Oniine gectigi bilinmektedir. Bu ¢alismanin sinirlilig1 olarak sayilabilecek ve
ileride arastirilabilecek bir konu olarak entegre yapilarin yorulma yiiklemesi altindaki

davranislari eklenebilir.

Bu tez calisma kapsaminda metalik bir kanat iist kabugunun basma yiiklemesi altinda
burkulma performansi incelenmistir. Havacilik sektoriinde giin gectikte kompozit malzeme
kullanim oran1 artmaktadir. Bu ¢aligmayla baglantili olarak ileriye doniik entegre kompozit

malzemeler yeni bir galisma alani olarak diisiiniilebilir. Uretimde sagladig1 kolayliklar,
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yiiksek dayanim/agirlik oranlar1 ve esnek tasarim alanlari sayesinde kompozit malzemeler

entegre yapi tasarimlari i¢in ideal bir aday olmaktadirlar.
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